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te4)PROCEDE DE COMMANDE D'ATTITUDE DE SATELLITE SUR ORBITE INCUNEE SUR L'EQUATEUR 
^ TERRESTRE. 

^t) Le procdd^ permet d'amdiiorer le bilan thermlque du 
sSfellite. Pour cela, on maintlen un axe de lacet (Z) lie au 
satellite points vers la tenre et on malntlent des gdn^nateurs 
sola! res du satellite dans une orientation optimale par rap- 
port au soleil par rotation de ces g^ndrateurs autour de leur 
axe (Y), orthoaonale a Taxe Z. On munit le satellite, sur ses 
deux faces oroFiogonales ^ I'axe Y, de radiateurs dont Tun a 
une emtssfvite superieure a celle de I'autre, et en ce que, 
pendant au moins las pdriodes de Tann^e ou Tangle ( 0) 
entre la direction du soleil a la terra et le plan de Torbite du 
satellite est comprise entre detDC valeurs pr^dtenmin^es, 
on oriente le satellite autour de Taxe de lacet (Z) de fa^on a 
maintenir les radiateurs dans un plan sensibiement paral- 
lele a la direction du soleil aussi longtemps que le satellite 
est ^oign^ de la projection orthogonale (AB) sur le plan de 
Torbite du satellite. On retoume le satellite pour amener le 
radiateur d'^issivrtd supdrieure prot6g^. 
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PROCSDE DE COMMANDH ATTITUDE DE SATEULITB SUR ORBXTB 
INCX.XNEE SUR X. * EQUATEUR TERRESTRE 

L" invention concerne les proc4d6s d • exploitation de 
satellite dont 1 ' orientation est command^e autour de trois 
axes orthogonaux et plac^ sur une orbit e dont le plan est 
incline sur le plan Equatorial terrestre. 

L' invention pr6sente un int6ret chaque fois que le 
satellite est plac6 sur une orbite non h^liosynchrone. En 
particulier, elle est applicable sur : 

- les satellites places sur des orbites dites intennE- 
diaires, g6n6raleinent circulaires, h une altitude supErieure 
A celle des ceintures de Van Allen, comprise entre 8000 Kms 
et 1' altitude de 1' orbite g^ostat ionnaire (tels que les 
satellites NAVSTAR et INMARSAT P21) ; 

- les satellites de type Molniya, places sur une orbite 
eiliptique d* inclinaison d' environ 60^, ayant une apogee vers 
30.000 Kms et un p^rig^e au-dessous des ceintures de Van 
Allen ; 

- les satellites d ' observation de la terre, en orbite 
basse. 

Les satellites portant une charge utile active sont munis 
de g^n^rateurs solaires constituEs de panneaux pouvant Stre 
orient6s par rapport a la structure du satellite autour d'un 
axe Y. 

lis sont 6galement 6quip6s de radiateurs de refroi- 
dissement par radiation vers 1 • espace noir, places sur au 
moins une des faces, dites + Y et - Y, perpendiculaires & 
I'axe Y. 

La figure 1 montre un tel satellite coiiqportant une 
structure 14 sur laquelle on peut faire toumer des panneaux 
solaires 16 autour d'un axe pour les orienter vers le soleil 
18. Sur les faces de la structure orthogonales I'axe Y sont 
places des radiateurs 22 destines ^ 6vacuer la cbaleur, 
constitu6s par des plaques rectangulaires qui pexivent 
appartenir h la structure ou en Stre s4par4es, en 6tcuit alors 
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relives par des moyens conduct eurs, tels Que d s caloducs, 
aux organes A refroidir. 

La capacity de rejection thermique d'un radiateur 22 
depend du flux solaire qu'il absorbe lorsqu'il est expose au 
soleil. Class iquement , on essaie de maintenir 1' angle sous 
leQuel le soleil voit le radiateur expose ^ une valeur aussi 
faible que possible, pour reduire le flux absorb^. 

En revancbe, on cherche ct maintenir les g^n^rateurs 
solaires 16 ortbogonaux au flux solaire. Enfin, des conside- 
rations d' exploitation de la charge utile inqposent en g^n^ral 
de maintenir un axe Z. li^ au satellite et orthogonal k I'axe 
Y, point6 vers la terre, de sorte Qu'il constitue un axe de 
lacet pour le satellite. 

Sur un satellite plac6 sur une orbit e ^ijuatoriale 
g^ostationnaire 10, le proc6d6 classiqueznent utilise pour 
realiser un compromis entre les exigences ci-dessus consists 
^ maintenir 1 ' axe Y orthogonal au plan de I'orbite, de sorte 
cju'il constitue un axe de tangage, et ci maintenir les g^^ra- 
teurs solaires dans leur orientation optiroale autour de l*axe 
de tangage, en les faisant toumer autour de I'axe Y ; le 
troisi^me axe X constitue alors axe de roulis. 

Pour un satellite plac4 sur une orbite inclin^e non 
h^liosynchrone, d ' inclinaison i sur 1 ' 6quateur terrestre, 
1' angle P entre la direction du soleil et le plan de 1 'orbite 
du satellite varie entre 0*=* et i + 23*>, 45 au cours de 
I'ann^e. Pour les valeurs faibles de 1' angle P, typiquement 
jusqu'^ 8**, on peut conserver un pointage du satellite du 
meme type que pour une orbite g6ostationnaire. Au-del&, les 
performances des generateurs solaires se d^gradent et l*un 
des radiateurs recoit un flux solaire appreciable. Pour ce 
motif, on utilise en g^n^ral ^ I'heure actuelle un mode 
de pointage dit 'pointage Nadir-Soleil" ou SNP. I«*axe X du 
satellite est maintenu dans le plan contenant la direction 
du soleil et 1 ' eoce de lacet Z du satellite, ce qui est 
tou jours possible par une orientation appropri6e du satellite 
autour de son axe de lacet Z. L'axe de rotation Y du genera- 
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teur solaire est alors perpendiculaire d la direction du 
soleil et on oriente le g6n6rateur solaire peirpendiculaire- 
ment k la direction du -soleil 18 par une rotation ^ I'aide 
du nv^canisme de pointage, autour de I'axe Y. Avec cette loi 
5 de pointage, les faces + Y et - Y du satellite, utilis^es 
comme radiateurs thermiQues, ne voient jamais le soleil « 

Les variations de 1' angle de lacet sur la dur^e d'une 
orbite sont donnas en traits pleins sur les figrures 3 et 4 
dans le cas d'une orbite circulaire de 6 heures« pour p = 10*> 
10 et P = 30<>. 

Ce mode de pointage donne une efficacit6 maximum aux 
g6n6rateurs solaires et aux radiateurs. Mais il exige^ 
lorsQue 1* angle P entre la direction du soleil et le plan de 
1' orbite du satellite est faible, des vitesses 61ev6es de 

15 rotation du satellite autour de I'axe de lacet Si la 

pulsation orbitale ou frequence angulaire, est tt^* vitesse 
n^cessaire en lacet atteint tt^ /tg p, aux points A et B d*iine 
orbite circulaire (fig.2). 

Or, la Vitesse en lacet peut etre limit6e par la capacity 

20 du syst^e de commande d'attitude du satellite. De plus, vine 

Vitesse en lacet 61ev6e peut presenter des inconv^nients pour 
la mission du satellite (par exemple dans le cas d*un 
satellite utilisant des antennes multif aisceaxix) . 

Pour r^duire ces inconv6nients, on peut renqplacer la loi 

25 Nadir-Soleil ideale par une loi de variation con^>osite : 

- pour les valeurs faibles de 1' angle p, on adopte une 
loi de pointage du type g^ostat ionnaire mentionn^e ci-dessus. 
Dans ce cas, la vitesse en lacet est nulle, l'efficacit6 du 
g^n^rateur solaire varie en cos p et le flux solaire absorb^ 

30 par I'un ou 1* autre des radiateurs est proportionnel sin 
P, altemativement sur les faces + Y et - Y. 

- pour des valeurs fortes de 1' angle p, on utilise la loi 
ideale Nadir-Soleil indiqu^e en traits fins sur les figures 
2 et 3 ; 

35 - au voisinage des points A et B, la rotation s*effectue 

k Vitesse constante et maximale, comme 1 montrent les lignes 
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droites des figures 2 et 3 : la vitesse maximale en lacet 
est adoptee avant et aprds qu'elle ne soit n^cessaire pour 
suivre la loi id^ale, pour compenser les intervalles de teaqps 
ou elle est insuffisante pour suivre la loi id^ale. 
5 Les lignes en traits mixtes correspondent h une vitesse 

maximum en lacet de l,2«>/mn et les lignes en tirets ^ une 
Vitesse mctximum de 0,9*=*/irai, pour lacjuelle on ne peut plus 
suivre la loi id6ale i aucun moment pour P ^ 10**. 

Pendant la phase ou on ne suit pas la loi id6ale, d*une 
10 part les radiateurs + Y et - Y regoivent altemativement et 
transitoirement un flux solaire et d' autre part la puissance 
du g6n6rateur solaire est 16g6rement d^rad^e. 

Quand 1 ' angle P est 61ev6, la loi Nadir-Soleil ainsi 
inodif i6e se confond avec la loi Nadir-Soleil id^ale, comDne 
15 le montre \ine con^jaraison entre les figures 2 et 3 . Pour 

P = 45<>, il est possible de conserver la loi Nadir-Solell 
ld^ale« meme pour V^^^ = 0,9^ /mm, avec des par2un&t:res 
d ■ orbite inchang^s . 

Les orientations successives du satellite dans la partle 
20 de 1* orbite proche du point B sont sch^inatis^es sur la figure 
5 oix les g6n6rateurs solaires sont d^sign^s par 16a et 16b 
pour les dif f 6rencier . 

La presente invention vise notamment a f oumir un proc6<16 
permettant d'am§liorer le rendement des radiateurs et cela 
25 en ne mettant en oeuvre Que des moyens simples. 

Dans ce but 1 ' invention propose notamment un proc^d^ de 
oommande d' attitude de satellite plac^ sur une orbite 
terrestre non h61iosynchrone dont le plan est incline sur 1 
plan Equatorial terrestre, procedE selon leQuel on maintient 
30 un axe de lacet (Z) 116 au satellite points vers la terr< et 
on maintient des g6n6rateurs solaires du saCellite dans une 
orientation optimale par rapport au soleil par rotation de 
ces g^n^rateurs autour de leur axe (Y) , orthogonale A 
1 * axe Z. caract6ris4 en ce que : 
35 on munit le satellite, sur ses deux faces orthogonales 

4 I'axe Y, d radiateurs dont I'xin a une EmissivitE sup6- 
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rieure h celle de 1 'autre, et 

en ce que, pendant au moins les p^riodes de l*ann6e oH 
1' angle (p) entre la direction du soleil i la terre et le 
plan de I'orbite du satellite est compris entre deux valeurs 
pr^d^termin^es , on oriente le satellite autour de I'axe de 
lacet (Z) de fagon d maintenir les radiateurs dans un plan 
sensiblement parall^le h la direction du soleil aussi 
longtemps que le satellite est 61oign6 de la projection 
orthogonale (ab) de la direction du soleil sur le plan de 
I'orbite du satellite et on am^ne le satellite dans une 
orientation sym^trique de celle qu'il avait par rapport au 
plan contenant ladite projection (ab) et la direction du 
soleil, par rotation autour de I'axe de lacet (Z) , A iine 
Vitesse de consigne pr^d6teriain6e, de facon que ce solt 
toujours le radiateur d • 6inissivit6 sup^rieure qui soit ^ 
1 • ombre . 

De plus, le satellite est retoum6 de 180^ autour de son 
axe de lacet lorscjue 1 • angle p passe par la valeur 0, de 
£acon que ce soit toujours le mexne radiateur qui soit ^ 
!• ombre en permanence. Ce retournement intervient k peu pr^s 
tous les six mois dans le cas d'xine orbite circulaire. 

Dans les p4riodes de l'ann6e ou 1' angle P est sup^rieur 
A la seconde valeur pr6determin6e, on commande avantageuse- 
ment 1 ' orientation du satellite suivant une loi Nadir-Soleil, 
roodifi6e aussi longten^s que 1* angle P est suff isamnent 
faible pour que le respect de la loi Nadir-Soleil id^ale 
in^lique des vitesses de lacet sup6rieures ^ la valeur 
maocimale acceptable. 

La seconde valeur d^termin^e est avantageusement celle 
pour laquelle l'efficacit6 moyenne des g^n^rateurs solaires 
et/ou l*efficacit6 moyenne de rejection de cbaleur par les 
radiateurs au cours d'une orbite est la m&ne pour la loi 
Nadir-Soleil modifi6e et pour la loi d' orientation avec 
amende du satellite dans une position sym6trique* 

Dans un premier mode de realisation, la loi d • or ientation 
avec amende du satellite dans une position sym^trique est 
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utilis6e d6s une valeur pi = 0. Dans un autre mode de 
realisation, cette loi d' orientation n'est utilis^e Qu'd 
partir d'une valeur ^1 choisie suivant un crit^re d4terinin6. 
Un critfere possible est d' adopter une valeur pi telle qu*il 
5 n'y ait pas d*6clipse pour des valeurs de P sup^rieures & la 
valeur d6termin6e. 

D'autres caract^rist iques encore de 1' invention apparal- 
tront mieux ^ la lecture de la description qui suit d'un mode 
particulier de realisation, donn6 A titre d*exeiiiple non 
10 limitatif, et de variantes. La description se r^f^re aux 
dessins qui 1 ' accoirpagnent , dans lesquels : 

- la figure 1 est un sch6ina de principe montrant les 
caract6ristic[ues principales d'un satellite stabilise, dont 
1 ' orientation peut etre coinmandee autour de trois coces X,Y 

15 et Z ; 

- la figxire 2, slxallaxre ^ la figuire 1, montir-e les 
parametres qui interviennent dans le choix de la commande 
d' attitude d*un satellite place sur une orbite inclxnee, non 
tiei iosynchrone ; 

2 0 - les figures 3 et 4 sont des diagrammes montrant la 

variation de 1 'angle de lacet en fonction du temps, lorsqu'on 
utilise la loi dite Nadir-Soleil, respect ivement pour un 
angle P de 10*> et un angle P de 30** ; 

- les figures 5 et 6 sont des schema s destines h montrer 
25 1' evolution de 1" attitude du satellite, respect Ivement 

lorsqu'on utilise la loi d* orientation Nadir-Soleil et une 
loi d* orientation suivant 1* invention ; 

- les figures 7 et 8, similaires aux figures 4 et 5, 
montrent la variation de 1' angle de lacet lors de la mise en 

3 0 oeuvre d'un procede selon 1' invention, respect Ivement po\ir 

P = lOo et P = 30O. 

Le procede sera deer it dans sa iciise en oeuvre sur un 
satellite du genre montre en figure 2. On donne ^ un des 
radiateurs 22 porte par une des faces Y et - Y, qui sera 
3 5 maintenue en permanence k 1* ombre, xine emissivite superiexxr 
h celle de 1' autre radiateur* 
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Ce r6sultat sera g6n6ralement obtenu par un traitexnent 
de surface different, par example par un revdtement de 
peinture blanche. Si des contraintes de construction obligent 
4 donner A un des radiateurs une surface sup^rieure ^ cell 
de 1' autre, ce sera le radiateur 22 constamment maintenu ^ 
1" ombre qui aura la surface la plus ^lev4e. 

A titre d'exemple, les caract6ristiques suivantes peuvent 
§tre utilisees pour un satellite dont les radiateurs ont la 
meme surface. 

Radiateur 22b (maintenu ^ 1' ombre) : revStement ^missif, 
ayant un coefficient d' Emission dans I'infrarouge € = 0«88 
en d^but de vie. 

Radiateur 22a : e = 0,81. 

Deux fois par an, lorsque 1' angle P d* incidence des 
rayons solaires par rapport au plan de I'orbite passe pax: 
z6ro, le satellite est retoum6 de ISO®, autour de son axe 
de lacet 2. Cette manoeuvre peut Stre effectu6e en utilisant 
les moyens de pilotage de satellite, tels que des roues 
d* inert ie et/ou des tuyeres de d^saturation des roues et la 
manoeuvre peut etre 6tal6e dans le tex^ps pour 6viter d s 
accelerations trop in^ortantes. 

Cette manoeuvre est n^cessaire environ deux fois par an 
pour un satellite place sur une orbite circulaire interme- 
diaire. 

La loi de commande d ' orientation en fonction du ten^s, 
au cours d'une p^riode orbitale depend alors de 1 'angle p. 
Elle ne sera done pas la meme au long de I'ann^e. 

1. Pour les angles P tr^s faibles, inf6rieurs d, une 
valeur Pl, il est possible et souvent avantageux d"utiliser 
la mSme loi de pointage que pour un satellite sur une orbite 
geostationnaire : on oriente I'axe Y du satellite perpendicu- 
lairement au plan de 1* orbite du satellite. GrSce aux 
periodiques, la face du satellite est tou jours k 1* ombre, 
tandis que la face -Y du satellite voit le soleil avec une 
incidence p. Pour les valeurs d'angl p conprises entr 0 et 
Pi, la Vitesse en lacet est done nulle. 



2729116 



8 

2. Pour des valeurs de P con^>rises entire §1 (qui peut 
etre nulle) et une autre valeur on utilise une loi conqpo- 
site gu'on peut qualifier de •rendez-vous" ou •ralliement • . 
On maintient I'a^e Z vers le centre de la terre. L'aungle de 
lacet est command^ de faqon cjue : 

- pour les portions de I'orbite du satellite ^loign^es 
des points A et B, 1 • orientation autour de l*axe Z suit la 
loi Nadir-Soleil, 

- pour les portions proches des points A et B, c'est-Jk- 
dire sur 1 ' axe indiqu6 par PP' sur la figure 6, le satellite 
est aonen^ dans \me position sym^trigue, par inversion du sens 
de rotation en lacet. Cette operation est effectu^e A la 
Vitesse maximale en lacet et la longueur de l*axe PP' est en 
consequence fonction de cette vitesse maximale. 

3. Au-deld de ^st g6n6ralement possible d 
conserver la loi Nadir-Soleil sur I'orbite, mais on adoptera 
la loi Nadir-Soleil modif i6e si la vitesse maximale tolerable 
est trop faible. La loi modifi^e est en tb^orie molns 
favorable du point de vue de l*efficacit6 ; la perte d'effi- 
cacit^ est n^gligeable pour un choix appropri^ de Pa du fait 
que 1 • incidence du soleil sur les faces Y est pratiquesnent 
rasante. 

II reste ^ determiner les valeurs optimales de P, et P^. 
On pourra en general utiliser le critdre suivant : 

- 1' angle Pi tel que d^fini plus haut ; 

- 1' angle P^ est celui pour lequel les capacit^s de 
rejection sont les memes. sur la duree d*une orbite, pour les 
lois -rendez-vous" et "Nadir-Soleil" ^ventuellement modif i^e. 

A titre d'exemple les figures 7 et 8 montrent en traits 
epais la loi de variation de 1* angle de lacet selon que P est 
6gal ^ 10** ou 30<>. Elle se confond avec la loi Nadir-Soleil 
pour les portions de I'orbite autres que PP' sur la figur 

6 et sa sym6triQue autour du point A. Les courbes des figures 

7 et 8, comme celles des figures 3 et 4, correspondent k une 
orbite circulaire ^ 45*=* d* inclinaison, avec une p^riode de 
6 heures. Pour sixnplifier les commandes, la . loi dite de 
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•rendez-vous" est adoptee d^s P = O*' et juscju*^ un angle 
d' environ 35**. 

Ce choix r^sulte des caract^ristiques donn^es aux 
radiateurs . 

5 - le radiateur de la face - Y, seul expose au soleil de 

facon transitoire, est trait6 pour avoir ime capacity de 
rejection de 291 W/m^ h 40<' C, 

- le radiateur de la face + Y, qui n'est jamais expos6 
est peint en blanc, ce qui lui donne une capacit6 de r6jec- 

10 tion thennique de 4 58W/in^. 

Le taux de rejection moyen est en consequence de 
374 W/m^, d con^arer k la valeur d' environ 347 W/m^, qui 
serait obtenue avec la loi nadir-soleil traditionnelle. 

La capacity d* evacuation thermique est alors la mSme po\ir 

15 les lois -rendez-vous" et Nadir-Soleil modifi^e pour 

P = 350 environ. Au-dessous de cette valeur, on utilisera la 
loi "rendez-vous" avec des dur^es de ralliement (lignes 
droites obliques sur les figures 7 et 8) qui dependent de la 
Vitesse maximum en lacet accept^e. 

20 Le gain obtenu sur la capacity de rejection thermique par 

les radiateurs ne s'accompagne pas d'une degradation appre- 
ciable de I'efficacite des gen^rateurs solaires, pour les 
valeurs de P auxquelles la loi de • rendez-vous • est utilisee, 
comme le montre le tableau ci- des sous ou la valeur 1 corres- 

2 5 pondrait ^ une incidence perroanente de 90** du soleil sur les 
generateurs solaires. 



30 
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Efiicacit^ moyenne du g^n^rateur solaire sur une orbite 


Loi de pointage 


Vitesse lacet 
maximale -deg/min 


P=10deg 


P=20deg 


ft=30deg 


Nadir-Soleil 
modifiee 


0.9 


0.955 


0.982 


0.995 


Nadir-Soleil 
modifiee 


1.2 


0.982 


0.995 


0.9995 


Rendez-vous 


0.9 


0.998 


0.988 


0.966 


Rendez-vous 


1J2 


0.998 


0.989 


0.972 



Dans une variance de realisation de 1' invention, on 
adopte une loi de pointage du type g^ostationnaire, au lieu 
d'une loi du type "rendez-vous", juscju'A un angle diff6- 
20 rent de O. Get angle peut ^tre celui ci^fini plus liaut . 

Dans 1g cas des capacit6s de rejection et des caract6ris- 
tiques d* orbite pr6vue plus haut, est de I'ordre de 22,5*** 
Cette variante presente 1' int^ret d'autoriser le contrdle 
en lacet sans utilisation d'une reference gyroscopiQue 
25 interne. En effet, la direction du soleil et celle de la 
terre sont bien s^par^es, quelle que soit la position du 
satellite sur son orbite, pour les valeurs de P > 22,5*^. 
On peut alors utiliser le soleil comme r6f6rence p>our les 
manoeuvres en lacet. Cela n'iirqplique pas une complexity 
3 0 accirue du satellite, qui est en g6n6ral muni de capteur^s 
solaires et d" horizon terrestre. 

Lorsque la valeur de P est inf^rieure h 22,5**, c'est-A- 
dire pendant les p^riodes de 1 * ann^e ou il y a un risque le 
satellite passe dans 1 'ombre port6 de la terre, le pointage 
35 de type g^ostationnaire n'exige aucun mouvement de rotation 
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en lacet . La valeur maximale de la derive en lacet peut etre 
d^duite de la connaissance du moment cin^tique exnbarqu^ et 
de 1' estimation des couples perturbateurs , comme pour un 
satellite g^ostationnaire. 
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REVEMDXCATIONS 

1. Proc6d6 de commande d'attitude de satiellite plac^ sur 
5 une orbite terrestre non h^liosynchrone dont le plan est 
incline sur le plan 6q\iat:orial terrestre, proc6d6 selon 
lequel on maintient un axe de lacet (Z) 116 au satellite 
point 6 vers la terre et on maintient des g6n6rateurs solaires 
du satellite dans une orientation optimale par rapport au 

10 soleil par rotation de ces g6n6rateurs autour de leur axe 
(Y) , orthogonale a I'axe Z, 
caract6ris6 en ce que : 
On munit le satellite, sur ses de\ix faces ortliogonales ^ 
I'coce Y, de radiateurs dont I'un a une 6missivit6 sup^rieure 

15 A celle de 1' autre, et en ce que, pendant au moins les 
p6riodes de I'ann^e ou 1 ' angle (P) entre la direction du 
soleil k la terre et le plan de 1' orbite du satellite est 
comprise entre deux valeurs pr6d6termin4es, on oriente le 
satellite autour de 1 ' axe de lacet (Z) de faoron ^ maintenlr 

20 les radiateurs dans un plan sensiblement parall^le ^ la 
direction du soleil aussi longten^s que le satellite est 
61oign4 de la projection orthogonale (AB) de la direction du 
soleil sur le plan de 1' orbite du satellite et on eun^ne le 
satellite dans une orientation sym^trique de celle qu'il 

25 avait par rapport au plan contenant ladite projection (AB) 
et la direction du soleil, par rotation autour de I'axe de 
lacet (Z) , ^ une vitesse de consigne pr6ddtennin6e, de facon 
q[ue ce soit toujours le radiateur d' 4missivit6 sup^rieure qui 
soit ^ 1' ombre, 

3 0 2. Proc6d6 selon la revendication 1, caract6ris6 en ce 

que I'on retoume de 180^ le satellite autour de son axe de 
lacet k chaque passage 4 0 de 1' angle p de la direction du 
soleil avec le plan de 1 ' orbite du satellite. 

3. Proc6d6 selon la revendication 2, caract6ris6 en ce 

35 que, pendant les p^riodes de I'ann^e ou 1' angle P entre la 
direction du soleil k la terre et le plaui de 1* orbite du 
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satellite est sup^rieur k la seconde valeur prddStermin^e, 
on coiranande 1 • orientation du satellite suivant une loi Nadir- 
Soleil, inodifi6e si 1 ' angle P a tone valeur trop £aible pour 
que le respect de la loi Nadir-Soleil id^ale ixnplique des 
vitesses de lacet acceptables. 

4» Proc^d6 selon la revendicat ion 3, caract6ris6 en ce 
qu'on prend, comme seconde valeur d^termin^e (P^) , la valeur 
pour laguelle l'efficacit6 moyenne de rejection de chaleur 
par les radiateurs (22) est la meme pour la loi Nadir-Soleil, 
6ventuellement modifiee, et la loi d' orientation avec cunen^e 
du satellite dans une position sym^trique. 

5. Proc6d6 selon I'une quelconque des revendicat ions 1 
^ 4, caract6ris4 en ce qu • on utilise la loi d • orientation 
avec cunen^e du satellite dans une position syin6trique d6s une 
premiere valeur determin^e nulle. 

6. Proc6d6 selon I'une quelconque des revendicat ions 1 
^ A, caract6ris6 en ce qu'on utilise la loi d ' orientation 
avec amenee du satellite dans une position syin^trique ik 
partir d'une premiere valeur d^terminSe Pi non nulle. 

7. Proc6d6 selon la revendication 6, caract4ris6 en ce 
que la coiranande de pointage en lacet est effectu^e en 
utilisant la vis6e du soleil comme r6f6rence. 

8. Proc6d6 selon I'une quelconque des revendicat ions 
prec6dentes, caract6ris6 en ce que I'on rev@t de peinture 
blanche 1* ensemble de la face du satellite maintenue 4 
1 • ombre . 
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